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(7)
Решая данную зависимость и аппроксимируя
полученное решение, можно построить зависимо
сти x(t) и P(t) в любой момент времени процесса
соударения.
Если принять значение начальной скорости
равным нулю (v0=0), то можно рассчитать статиче
ское упругопластическое значение сближения. Ре
шение имеет вид:
(8)
Значения, рассчитанные по формуле (8), анало
гичны значениям, рассчитанным по формуле (5).
В заключение следует отметить, что данный чи
сленноаналитический метод дает возможность
рассчитать параметры контактной жесткости и
прочности как в условиях статического, так и дина
мического нагружения. Использование этого алго
ритма расчета позволит дать оценку влияния упру
гопластических деформаций на контактную проч
ность для случая удара жесткого гладкого шара о
гладкое упругопластическое полупространство.
Предлагаемый численноаналитический метод
расчета может быть использован и для расчета
упругопластического контактного взаимодействия
шероховатых тел. Для этого в формуле (5) необхо
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Задачи взаимодействия быстролетящего тела с
рассматриваемыми нагретыми областями носят
очевидный практический интерес. В [1] задача
взаимодействия сферы с локальными неоднород
ностями различной формы решена в осесимме
тричной постановке. В [2] рассмотрен случай, когда
центр сферической нагретой области смещен отно
сительно оси симметрии тела. В [3] приведены ре
зультаты начального этапа входа затупленного ко
нуса в плоскую нагретую область под углом атаки.
Нестационарная задача взаимодействия удар
ной волны в набегающем сверхзвуковом потоке с
летательным аппаратом носит исключительно важ
ный практический интерес с точки зрения измене
ния его аэродинамических характеристик. В осе
симметричном случае, на примере обтекания полу
сферы, она решена в [4]. В данной работе рассмо
трен случай взаимодействия ударной волны с зату
пленным по сфере конусом (моделью спускаемого
космического аппарата) при наличии угла атаки.
Целью данной работы является исследование
аэродинамических характеристик затупленных ко
нусов при взаимодействии с локальными нагреты
ми областями при сверхзвуковом движении под
ненулевым углом атаки и при взаимодействии с па
дающей плоской ударной волной.
Математическая постановка задачи, основан
ная на системе уравнений Эйлера с соответствую
щими начальными и граничными условиями, при
ведена в [2]. Как и в [2], для решения использова
лась явная конечноразностная схема С.К. Годуно
ва первого порядка точности [5], вполне достаточ
ного для определения интегральных аэродинами
ческих характеристик.
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ПРОСТРАНСТВЕННАЯ АЭРОДИНАМИКА ЗАТУПЛЕННЫХ КОНУСОВ ПРИ НАЛИЧИИ 




Приведены результаты решения задач взаимодействия затупленного конуса со сферической нагретой областью в набегающем
под ненулевым углом атаки сверхзвуковом потоке в отсутствие и при наличии сильного локализованного вдува с поверхности,
а также с падающей под углом атаки плоской ударной волной.
Все результаты получены для числа Маха набе
гающего потока M∞=5 и показателя адиабаты γ=1,4.
1. Взаимодействие конуса 
с локальной нагретой областью
Исследование взаимодействия затупленного те
ла с локальной нагретой областью в набегающем
под ненулевым углом атаки сверхзвуковом потоке
выполнено на примере обтекания под углом атаки
α=10° затупленного по сфере конуса с углом полу
раствора 15° и радиусом донного среза RD=2,5R0 в
отсутствие и при наличии сильного локализован
ного на сферическом затуплении вдува с удельным
расходом (ρvn)w=0,5 и полной энтальпией H0w=0,5.
При этом плотность ρ отнесена к плотности набе
гающего потока ρ∞, скорость v к vmax,∞ – максималь
ной скорости набегающего потока, энтальпия H0w к
величине v 2max,∞, давление p к величине ρ∞v 2max,∞, ли
нейные размеры отнесены к R0 – радиусу сфериче
ского затупления.
Присутствие нагретой области в набегающем
потоке моделировалось следующей функциональ
ной зависимостью плотности от пространственных
координат и времени
Здесь x0, y0, z0 – координаты центра нагрева, тем
пература в котором Tn=10T∞. Начальное значение
x0' =–2, а y0' принимало два значения: в первом слу
чае (носовое взаимодействие) центр нагретой обла
сти проходил через нижнюю точку сопряжения
сферы с конусом yw=–yc; во втором случае (кормо
вое взаимодействие) – через точку боковой поверх
ности конуса с координатой yw=–1,75R0.
На рис. 1, а, показаны контур обтекаемого тела,
головная ударная волна, соответствующая стацио
нарному режиму обтекания непроницаемой по
верхности невозмущенным потоком (кривая 1).
Там же показаны положения ударной волны при
носовом (2) и кормовом (3) взаимодействии нагре
той области с ударным слоем на момент достиже
ния минимального значения коэффициента осе
вой силы CA.
На рис. 1, б, приведены аналогичные результа
ты в случае сильного вдува с обозначенного участ
ка поверхности конуса.
Представленные результаты отражают основ
ные особенности взаимодействия головной удар
ной волны с локальной нагретой областью в набе
гающем сверхзвуковом потоке [1, 2].
На рис. 2 представлены зависимости от времени
аэродинамических характеристик обтекаемого тела
соответственно при носовом (а) и кормовом (б)
взаимодействии с локальной нагретой областью в
набегающем потоке, как при вдуве (сплошные кри
вые), так и без вдува (штриховые).
Здесь коэффициенты: CA – осевой силы; CN –
нормальной силы; Cmz – момента тангажа относи
тельно передней точки тела; CD – центра давления.
Прежде всего, отметим, что сам по себе вдув
приводит к значительному увеличению осевой си
лы и уменьшению нормальной силы и момента
тангажа. В случае кормового взаимодействия с на
гретой областью (рис. 2, б) вдув практически не
влияет на характер изменения аэродинамических
характеристик. При носовом взаимодействии
(рис. 2, а) вдув заметно сказывается на поведении
коэффициента центра давления (кривые 4) в сто
рону увеличения запаса статистической устойчиво
сти. Общий характер изменения аэродинамиче
ских характеристик в процессе взаимодействия с
локальной нагретой областью (их уменьшение)
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Рис. 1. Картины cверхзвукового обтекания поверхности тела: 1) t=0; 2) t=2,82, y0=–yc; 3) t =6,84, y0=–1,75: а) без вдува; б) при вдуве
? ?
Представленные результаты позволяют сделать
вывод о том, что при взаимодействии затупленного
конуса с локальной нагретой областью в набегающем
под ненулевым углом атаки в сверхзвуковом потоке
вдув с поверхности затупления эффективен только в
случае, когда центр облака проходит через носовую
часть обтекаемого тела, т. к. только в этом случае
центр давления заметно смещается к донному срезу.
2. Взаимодействие с плоской ударной волной
В качестве начальных данных использовались
газодинамические параметры сверхзвукового ста
ционарного обтекания затупленного по сфере ко
нуса с углом полураствора 45° и радиусом донного
среза RD=2,5R0 под углом атаки 10°. Контур обтека
емого тела и положение головной ударной волны
(кривая 1) представлены на рис. 3.
Наличие ударной волны в набегающем потоке
моделировалось плоскостью, нормаль к которой
совпадает с вектором скорости набегающего потока,
а газодинамические параметры слева и справа от нее
удовлетворяют основным законам сохранения [5]:
При записи использованы традиционные обоз
начения: ρ– плотность; p – давление; u – нормаль
ная компонента скорости; e – удельная полная
энергия; D – скорость движения разрыва.
В качестве параметров справа от разрыва бра
лись параметры невозмущенного сверхзвукового
потока и при заданном значении D=V∞MВ /M∞,
(MB=7) путем решения системы уравнений опреде
лялись параметры слева от падающей ударной вол
ны. Выбор корня квадратного уравнения относи
тельно скорости за скачком осуществлялся путем
решения задачи распада соответствующего разры
ва.
Рис. 3. Картины обтекания: 1) t=0 или t=∞; 2) FA=max
Момент перехода точки (xв,yв), лежащей на го
ловной ударной волне, через поверхность разрыва
определялся по смене знака у значения ориентиро
ванного расстояния до плоскости разрыва δ :
Здесь α – угол атаки; t – время; x0 и x'0 соответ
ственно текущая и начальная координаты пересе
чения падающей ударной волной оси x.
На рис. 4, а, представлены зависимости от вре
мени осевой силы FA (1) и коэффициента центра да
вления СD (2). На рис. 4, б, – зависимости нормаль
ной силы FN (1) и момента вращения Mz (2) относи
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Рис. 2. Зависимости аэродинамических характеристик CA(1), CN(2), Cmz(3), CD(4); —— – без вдува; – – –  – при вдуве: а) y0=–yc;
б) y0=–1,75
? ?
тельно точки с координатами (1,5; 0; 0), выбранной
в качестве центра тяжести обтекаемого тела.
Анализ кривых показывает, что осевая сила FA в
процессе взаимодействия тела с падающей ударной
волной резко и значительно возрастает, достигая
максимального значения, и затем, несколько уме
ньшаясь, выходит на стационарное значение.
Положение головной ударной волны на момент
достижения максимума осевой силой изображено
кривой 2 на рис. 3. В этот момент головной скачок
находится гораздо ближе к обтекаемому телу, что
приводит к более сильному сжатию газа в ударном
слое, чем в период последействия, когда положе
ние установившейся головной ударной волны с
точностью до графика совпадает с кривой 1, отве
чающей обтеканию невозмущенным потоком.
Наличие максимумов в зависимостях FN и Mz
можно объяснить тем, что падающая под углом
атаки ударная волна сначала взаимодействует с на
ветренной стороной обтекаемого тела. Значитель
но большие абсолютные значения FN и Mz в период
последействия по сравнению с обтеканием невоз
мущенным потоком обусловлены значительно бо
лее высоким скоростным напором потока за па
дающей ударной волной.
Локальный минимум в зависимости Mz(t) свя
зан с тем, что в начальные моменты времени воз
мущённый падающей ударной волной набегающий
поток взаимодействует с носовой частью обтекае
мого тела, увеличивая отрицательную составляю
щую суммарного момента вращения относительно
центра тяжести.
Повышенная нагрузка на носовую часть в на
чальные моменты времени находит свое отражение
и в зависимости CD(t). Она свидетельствует о том,
что точка приложения суммарной аэродинамиче
ской силы сначала смещается к передней точки те
ла и, затем, в период последействия, возвращается
в свое исходное положение. При этом запас стати
ческой устойчивости, определяемый как разность
координат центра тяжести и центра давления, в
процессе взаимодействия не меняет знак, что явля
ется определяющим фактором для динамической
устойчивости обтекаемого тела.
В результате решения задачи приведены неста
ционарные аэродинамические характеристики за
тупленного по сфере конуса, соответствующие
процессу его взаимодействия с падающей под
углом атаки ударной волной в набегающем сверх
звуковом потоке.
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Рис. 4. Зависимости аэродинамических характеристик от времени: а) 1 – FA; 2 – CD; б) 1 – FN; 2 – Mz
? ?
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